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摘 要：高速飞行器在飞行过程中，会出现复杂的激波-激波干扰现象，并导致飞行器壁面区域热流的急剧增大，对飞行器的

热防护系统构成了巨大挑战。针对激波-激波干扰带来的极端气动加热问题，将逆向喷流应用于类 X-51 飞行器进气道唇口，

并采用数值模拟方法研究了前体激波干扰下进气道唇口处逆向喷流对流场结构和热流的影响。通过改变来流迎角获得不同迎角

下前体激波对唇口激波的干扰类型和对唇口流场与热流分布的影响规律，并进一步研究了不同总压比逆向喷流在Ⅲ、Ⅳ、Ⅴ型

激波干扰下的降热特性。结果表明，迎角变化会改变唇口处的激波干扰类型，迎角从 3.8°变为 4.0°时，干扰类型从Ⅲ变为Ⅳ；

逆向喷流可将 Ⅲ型激波干扰转换为类 Ⅱ型，Ⅳ型激波干扰转换为类 Ⅲ型，降低唇口热流；对于 Ⅴ型激波干扰，逆向喷流会将

其转换为更严重的 Ⅳ型干扰，导致壁面热流峰值有所上升。研究获得了不同迎角下类 X- 51 飞行器进气道唇口逆向喷流降热

规律，明晰了不同激波干扰类型下逆向喷流的作用机理，可为同类型飞行器热防护设计提供支持。此外，研究结果表明，唇口

逆向喷流的引入，会减小进气道总压损失，与无喷相比其总压恢复系数提高 49%；同时它还增加了质量流量，有利于提升进气

道性能。
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吸气式高速飞行器在大气中飞行时，来流被剧烈压

缩，在飞行器前缘和进气道唇口等处形成复杂的激波结

构[1]。以类X-51飞行器进气道为例（见图 1），在高速来

流条件下，飞行器前体压缩激波与进气道唇口弓形激波

发生干扰，产生激波、膨胀波、剪切层和超声速“喷流”

等复杂流场结构[2]。超声速“喷流”直接撞击壁面，造成

气动热载荷和压力峰值，这大幅增加局部气动热的潜在

风险[3] ，从而影响飞行器的性能和结构安全[4]。因此，激

波-激波干扰问题对高速飞行器的结构设计和安全构成巨

大挑战。

针对激波-激波干扰问题，国内外研究人员开展了大

量研究。Edney[5]通过风洞试验，揭示了激波-激波干扰作

用的机理，根据入射激波与弓形激波干扰结构不同，将

激波干扰分为６型（Ⅰ~Ⅵ型），并发现Ⅳ型激波干扰更容

易出现压力与热流峰值。Wieting 等[6]研究了来流马赫数

6~19对壁面压力与热流的影响，发现马赫数为16时，Ⅳ

型激波干扰在前缘产生的热流峰值是无干扰条件的近 30

倍。因此，如何减缓Ⅳ型激波干扰带来的严重气动加热

问题成为研究热点。Glass 等[7]通过改变前缘后掠角 0°、

15°、30°，降低了Ⅳ型激波干扰下的热流峰值，当掠角增

大30°时，前缘热流峰值降低27%。此外，研究人员提出

利用主动流动控制技术减小Ⅳ型激波干扰的影响。Gai‐

tonde[8]使用磁气体动力学（MGD）技术，将弓形激波向

前推动，使得入射激波与弓形激波相对作用位置下移，

从而改变了Ⅳ型激波干扰的流场结构，前缘表面最大热

前缘边界
前体激波干扰区

图 1　类 X-51 飞行器进气道唇口激波干扰示意图

Fig.1　Schematic diagram of shock interference at the intake

lip of the X-51-like vehicle　　　　　　　　　　　
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流峰值降低了 20%，但流场结构难以得到稳定控制。王

殿恺等[9]采用脉冲高重频激光控制Ⅳ型激波干扰，发现使 

用高重频激光可获得相对稳定的流场结构，单脉冲能量 

5 mJ的激光能量可使壁面压力、热流峰值分别降低 40%

和 33%。该技术虽实现局部流场调控，但能力投放效率

低且工程化应用受限。Nowak等[10-12]通过发汗冷却来降低

Ⅲ型和Ⅳ型激波干扰带来的高热载荷。结果表明，蒸腾

质量流量会影响流场结构，并降低壁面热流峰值，但当

冷却工质的质量流量为自由来流的 31%时，激波干扰带

来的热流峰值仅减少8.3%，降热效果并不理想。

逆向喷流是一种主动控制技术[13]，通过将喷流从飞

行器前端高速喷出，将飞行器头部弓形激波推离物面，

与自由来流相互作用，形成再附激波和低温回流区，从

而达到降热效果。相较于其他降热方案，逆向喷流存在

较多优势，如不存在前缘烧蚀问题，降低了材料防热性

能的要求；具有较强的可控性，可在前缘附近形成稳定

的流场结构；能够重复使用，技术成熟度较高[14]；具有良

好的降热效果等。因此，在无激波干扰的情况下，已有

大量研究[15-17]，而对激波干扰带来的高热载荷问题，Prab‐

hu等[18]首创利用逆向喷流缓解激波干扰带来的高热载荷，

发现逆向喷流可以显著降低Ⅳ型激波干扰的热流峰值，

能够降低 30%。随后，Albertsion 等[19]进行了相关试验，

进一步研究了逆向喷流对第Ⅳ类激波干扰的影响，发现

喷口设置在α=0°的降热效果比喷口设置在α=-20°处要更

好，如图2所示。

上述研究表明，针对激波干扰带来的极端高热和高

压问题，逆向喷流技术具有一定的潜在优势。对于类X-

51高速飞行器，前体压缩激波与进气道唇口激波存在激

波-激波干扰，同时飞行迎角的变化，会改变前体激波与

唇口弓形激波相交的位置，引起激波-激波干扰类型的变

化，进而可能导致局部热环境发生变化，对飞行器热防

护设计提出了挑战。由于类X-51飞行器前体压缩面长度

大，试验成本高、难度大，技术门槛高[20]；因此，吸气式

高速飞行器在前体激波干扰下唇口逆向喷流降热减阻的

相关研究较少。

针对这一问题和需求，本文以图1所示类X-51高速

飞行器前体为对象，采用数值模拟方法，研究了飞行迎

角对飞行器唇口激波-激波干扰的影响，获得了迎角变化

时激波干扰类型的变化规律，并进一步研究了该条件下

唇口逆向喷流对流场结构及热流分布的影响，研究结论

具有工程意义，可为飞行器相关部位的热防护设计提供

参考。

1　计算模型及方法验证

1.1　计算模型

本文参考类X-51飞行器两级压缩进气道外形，建立

数值计算模型，具体如图 3 所示[21]。前缘钝化半径为       

5 mm，唇口钝化半径为3 mm，喷孔设置在唇口前缘中心

线处，喷孔直径为0.4 mm。

1.2　数值方法和边界条件

本文采用的计算控制方程为二维可压缩 N-S 方程，

采用有限体积法进行离散求解；湍流模型为 SST二方程

（SST k-ω）模型；通量计算采用Roe格式，Roe格式具有

数值耗散较小、间断分辨率高的特点；时间离散采用  

LU-SGS隐式格式；空间离散采用二阶TVD格式。

图 2　试验模型相对位置示意图

Fig.2　Schematic diagram of the relative position of the

experimental model                                                     

图 3　吸气式飞行器前体外形尺寸图

Fig.3　Dimensional diagram of the forebody shape of an 

air-breathing aircraft                                                   
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计算网格如图 4 所示，为了捕捉复杂的流场结构，

对飞行器前缘和唇口壁面处的网格进行加密，壁面第一

层网格高度为1.0×10-5 m，总网格数量为16万。

计算条件为：来流马赫数 Ma∞ 6；迎角变化范围为  

0°~5°；远场来流条件参照海拔 25 km高空大气环境；固

壁设为等温壁面；喷流设置为入口边界；出口边界设为

超声速出口，出口参数由内流场插值获得。计算条件具

体数值见表 1，PR是喷流总压与来流总压比值，并将PR

设置为0~0.3。

1.3　数值方法验证

采用Cheng Liwei等[22]开展的二维斜激波入射钝头体

前缘弓形激波试验对本文计算方法进行验证。根据文献

[22]，数值计算模型为半径38 mm的圆柱体，来流气流偏

折角为 12.5°，具体如图 5(a)所示。计算网格如图 5(b)所

示，计算网格量约8万，对壁面和入射斜激波位置附近区

域的结构化网格进行了加密处理，其中第一层网格高度

为1.0×10-7 m。计算条件为：来流马赫数为8，来流单位雷

诺数为5.08×106，来流静温为116 K。另外，入射激波位置

如图 5 中的 B 点所示，其坐标为（-0.3677，-0.0986） m，

入射激波角β=18°。为了能够形成入射斜激波，通过人为

给定适当的入口边界条件来实现，给定波前波后参数

（波后参数由 Rankine-Hugoniot 关系决定）。如图 5 （a）

所示，远场半径为模型的 10r，ysh为入射激波距离 x轴的

距离，入口BC段给斜激波波后气流条件，AB段为自由来

流条件，CD 和 AE 段为出口边界，出口参数由内流场    

插值获得，DE 段为无滑移等温壁面条件，壁面温度       

Tw=295 K。

图6为入射激波干扰时，壁面压力p和热流q计算结

果与试验结果对比图，其中壁面压力和热流分别使用 p0

和q0 （表示无入射激波干扰时圆柱驻点压力和热流）进行

无量纲化，横坐标代表壁面点和圆心连接线段与x轴的夹

图 4　计算网格

Fig.4　Computational grid

表 1　计算参数

Table 1　Computational parameters

自由来流

气体：空气

Ma 6

总压：4.02 MPa

总温：1812 K

迎角：0°~5°

逆向喷流

气体：空气

Ma 1

PR=0~0.3

总温：250 K/1812 K

壁面

总温：295 K

图 5　计算模型与网格

Fig.5　Computational model and grid
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角（后文将统一使用该方式表示壁面点位置）。可以看

出，第Ⅳ型激波干扰下超声速喷流冲击壁面，使得壁面

压力、热流出现明显峰值，压力和热流分布具有相似性，

数值结果与试验分布整体符合较好，表明本文方法具有

较高的计算精度。

采用Hayashi等[23]的逆向喷流试验模型，对本文逆向

喷流方法进行验证。物理模型如图 7所示，喷孔位于中心

线处，其半径为2 mm，θ则表示壁面点和与圆心O点的连

线与x轴的夹角。其来流与喷流参数见表2，边界条件与上

述一致，其中PR为 0.6。图 8展示了数值纹影与实验纹影

图对比，上部分图由仿真计算得到，下部分为试验图。结

果表明，在有喷流情况下，流场结构与马赫盘结构基本一

致。这表明本文的数值模拟方法具有较高计算精度。

为确保计算结果网格无关，本文以类X-51飞行器前体

为研究对象，设计了粗、中、细三套网格，网格数量分别

为 10万、16万和 32万。图 9展示了不同网格计算得出的壁

面压力分布，可以看出在三种不同网格下，计算得到的压

力分布情况基本一致，说明网格量对计算结果影响不大。

为进一步分析网格影响，取第一层壁面网格高度、

贴体网格生长倍率等参数作为变量，组合得到不同网  

格。其中，第一层壁面网格高度分别为 1.0×10-3 m、   

1.0×10-4 m、1.0×10-5 m 和 1.0×10-6 m；贴体网格生长倍率

为1.1、1.2、1.3和1.4。

基于上述参数，通过迭代的方式确定最佳网格配置。

图 6　计算与试验对比图

Fig.6　Comparison diagram between calculation and experiment

y

x
O

d j
=4

 m
m

d j
=5

0 
m

mθ

图 7　物理模型

Fig.7　Physical model

表 2　计算参数

Table 2　Calculation parameters

自由来流

气体：空气

Ma 3.98

总压：1.37 MPa

总温：397 K

逆向喷流

气体：氮气

Ma 1

总压：0.822 MPa

总温：300 K

壁面

Tw=295 K

图 8　纹影图对比

Fig.8　Shadow graph comparison

33



气动研究与试验
AERODYNAMIC RESEARCH & EXPERIMENT Sep. 10， 2025 / Vol.3, No.5 

首先，设置贴体网格生长倍率为1.2，并将第一层网格高度

设置为 1.0×10-3 m、 1.0×10-4 m、 1.0×10-5 m 和 1.0×10-6 m，

得到不同网格。计算壁面压力（见图 10，横轴统一），结

果表明，不同网格计算的压力分布基本一致，第一层网格

高度对计算影响较小。后续计算中，兼顾计算精度，选择

第一层网格高度1.0×10-5 m。其次，设置第一层网格高度为

1.0×10-4 m，分别设置贴体网格生长倍率为1.1、1.2、1.3和

1.4，得到不同网格，并计算压力分布（见图 11）。结果显

示，压力分布与数值高度重合，说明贴体网格生长倍率对

计算结果影响很小。因此，为了兼顾计算效率，选择贴体

网格生长倍率为1.2。根据上述结果，在综合考虑计算精度

和效率情况下，本文最终采用网格量为16万，第一层网格

高度为 1.0×10-5 m，贴体网格生长倍率为 1.2的中等网格进

行计算。 2　飞行迎角对激波干扰的影响

对于高速飞行器，带迎角飞行往往是不可避免的，

迎角范围一般在±10º之间[24]。在迎角的影响下，飞行器前

体的弓形激波角度将发生改变，从而改变前体激波与唇

口处弓形激波的激波干扰类型。图12给出了不同迎角时，

类X-51飞行器前体马赫数云图，直观显示出前体压缩激

波与唇口弓形激波形成的激波-激波干扰。结果表明，当

迎角为0°时，前体激波与唇口弓形激波的干扰比较轻微；

伴随着迎角的继续增大，在 3°时前体激波显著下移，与

唇口弓形激波发生强烈干扰，干扰类型为 I型。迎角增大

到4°的时候，前体激波与唇口处弓形激波在法线处相交，

出现最为严重的Ⅳ型激波干扰类型，产生的超声速“喷

流”直接撞击壁面。随着迎角的进一步增大，前体激波

与唇口弓形激波的干扰逐渐减弱，在迎角为 5°时，转变

为Ⅵ型激波干扰。由此，本文将3°~5°的迎角进行细致划

分，探究迎角变化对激波干扰的影响。

图 13为迎角细分后产生的 6型激波干扰流场马赫数

云图，表 3 为发生 6 型激波干扰迎角范围与壁面热流峰

值，结果表明，迎角在 3°~3.15°范围内，激波发生Ⅰ型干

扰；随着迎角进一步增大，前体压缩激波下移，迎角在

3.2°~3.5°范围内，发生Ⅱ型激波干扰，与Ⅰ型相似，激波与

边界层的相互作用为主；迎角在3.6°~3.85°范围内，发生

Ⅲ型激波干扰，产生过强的剪切层与边界层相互作用；

迎角在3.9°~4.1°范围内，在法线附近发生Ⅳ型激波干扰，

产生超声速“喷流”直接冲击壁面；迎角在 4.2°~4.5°范

图 9　网格无关性验证图

Fig.9　Grid independence verification diagram

图 10　不同第一层网格高度网格壁面压力分布

Fig.10　Grid wall pressure distribution with different first layer 

grid heights growth ratios

图 11　不同拉伸比网格壁面压力分布

Fig.11　Grid wall pressure distribution with different grid

growth rations                                                            
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围内，发生Ⅴ型激波干扰，形成马赫数小于1的“喷流”；

迎角在 4.6°~5°范围内，发生Ⅵ型激波干扰，产生膨胀扇

与边界层相互作用。图 14为不同迎角下 6型激波干扰导

致的壁面热流分布。从图表中可以看出，第Ⅳ型激波干

扰产生的超声速“喷流”直接冲击壁面，产生热流峰值

最高约为基准值的 6.16倍。其次是Ⅲ型激波干扰，产生

的强剪切层与边界层相互作用，在唇口48°角处产生的热

流峰值约为基准值的 2.9倍。Ⅴ型和Ⅵ型的壁面热流峰值

相似，约为基准值的1.5倍，但由于膨胀扇的作用，Ⅵ型

略小于Ⅴ型。Ⅰ、Ⅱ型只对透射激波与剪切层相互作用处有

所影响，但影响不大。

本节研究结果表明，对于类X-51飞行器，前体压缩

激波与唇口弓形激波的干扰类型会随着飞行迎角的变化

而变化，而激波干扰类型的变化会导致唇口热流环境发

生极大变化，飞行迎角从 3.8°变化到 4°，迎角仅变化

0.2°，但激波干扰类型从Ⅲ型变为Ⅳ型，导致局部热流增

大数倍，这对飞行器热防护设计及控制提出了挑战。

3　逆向喷流对流场结构及热流的影响

第 2 节研究表明，不同迎角下产生的六型激波干扰

中，Ⅳ型对壁面热流影响最为严重，其次是Ⅲ型和Ⅴ型。

为此，以飞行迎角分别为 3.8°、4°和 4.5°时产生的Ⅲ型、

Ⅳ型和Ⅴ型激波干扰流场为对象，引入逆向喷流，探究不

同总压比、温度下逆向喷流 （PR=0.10、 0.15、 0.20、

0.25，T=250 K、1812 K）对流场结构和热流的影响。

3.1　喷流对流场结构的影响

图15为不同总压比逆向喷流下的马赫数云图，图16

对比了不同总压比逆向喷流下弓形激波脱体距离d与无喷

时激波脱体距离d0。其中，激波脱体距离是指唇口模型中

线处壁面与弓形激波之间的距离。对于Ⅲ型激波干扰，

随着总压比的增大，激波脱体距离也逐渐增大，使得唇

口脱体激波和入射激波的干扰位置不断向上移动。总压

比PR为0.20时，在壁面前端喷口处形成稳定的马赫盘和

桶状激波结构，喷流口前端流场的波系结构上下对称。

此时激波干扰位置上移到 II型激波干扰区域内，即激波干

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

唇口弓形激波 唇口弓形激波

前体弓形激波
前体弓形激波

前体压缩激波

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

唇口弓形激波 唇口弓
形激波

超声速
“喷流”

前体弓形激波

前体弓形激波前体压缩激波

前体压缩激波

剪切层

前体压缩激波

(a)迎角0° (b)迎角3°

(c)迎角4° (d)迎角5°

图 12　不同迎角下流场马赫数等值线图

Fig.12　Contour plots of Mach number of the flow field at different angles of attack
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扰从Ⅲ型变为Ⅱ型。通过对比图15(c)中的Ⅲ型激波干扰与

图 13(b)中的Ⅱ型激波干扰可以看出，除逆向喷流流场以

外，其他流场的波系结构几乎相同，说明逆向喷流的加

入将激波干扰从Ⅲ型变为Ⅱ型。当总压比 PR增大到 0.25

以上时，激波脱体距离趋于稳定，约为 0.006 m，激波干

扰位置仍在Ⅱ型激波干扰区域内。

从图15可以看出，Ⅳ型激波干扰下的激波脱体距离

最大，其次是Ⅲ型和Ⅴ型。这是因为Ⅳ型激波干扰位置在

法线附近，距离喷孔最近，喷流对Ⅳ激波干扰影响最大。

随着总压比的增大，激波干扰位置上移到 III型激波干扰

区域内，激波干扰类型变为类 III 型；总压比 PR 为 0.30

时，剪切层“纽带”不复存在，自由来流与喷流间形成

稳定的马赫盘等波系结构。

对于V型激波干扰，随着总压比PR增大到0.15以上

时，激波干扰位置上移，激波干扰类型反而转变为更严

唇口弓形激波

唇口弓形激波 唇口弓形激波

唇口弓形激波

前体压缩激波

前体压缩激波

前体压缩激波

前体压缩激波

透射激波

唇口弓形激波

唇口弓形激波

前体压缩激波
前体压缩激波

透射激波
透射激波

剪切层

剪切层

剪切层

剪切层

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

超声速
“喷流”

“喷流” 膨胀扇

(a) Ⅰ型(α=3°) (b) Ⅱ型(α=3.5°) (c) Ⅲ型(α=3.8°)

(d) Ⅳ型(α=4°) (e) Ⅴ型(α=4.5°) (f ) Ⅵ型(α=4.8°)

图 13　不同迎角下产生的 6 类激波干扰流场马赫数等值线图

Fig.13　Six kinds of shock wave interference flow field Mach number contour map under different attack angle

图 14　6 型激波干扰类型下壁面热流分布图

Fig.14　Wall heat flux distribution map for six types of shock 

wave interference

表 3　6类激波干扰迎角范围与壁面热流峰值

Table 3　Range of attack angles for six types of shock 

interference and peak wall heat flux

迎角/（°）

3.0~3.15

3.2~3.5

3.6~3.85

3.9~4.1

4.2~4.5

4.6~5.0

激波干扰类型

Ⅰ型

Ⅱ型

Ⅲ型

Ⅳ型

Ⅴ型

Ⅵ型

Q/Q0

1.13

1.24

2.80

6.16

1.53

1.50
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重的 IV型。此时，在激波干扰区域形成类似于 IV型干扰

中的超声速“喷流”、膨胀波及剪切层结构，虽然逆向喷

流的引入在壁面形成低温回流区，使得产生的超声速

“喷流”并未直接冲击壁面。

上述逆向喷流温度为低温状态（295 K），而图 17展

示了针对 IV 型激波干扰，引入高温逆向喷流（1812 K）

时，对流场结构的影响。结果表明，随着总压比增大，

激波干扰位置同样上移到 III 型激波干扰范围内。同时，

(a) PR=0.10

(b) PR=0.15

(c) PR=0.20

(d) PR=0.25
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当喷流总压比PR为0.20时，剪切层消失，且形成稳定马

赫盘波系结构。高温喷流与低温喷流对流场结构改变具

有相似性，均能改变激波干扰类型。其引发的热流变化

将在下一节进行对比分析。

3.2　喷流对热流的影响

本节讨论 III型、IV型和V型激波干扰下，不同总压

比下逆向喷流（PR=0.10、0.15、0.20、0.25）对热流的影

响；同时，对比高温喷流（1812 K）与低温喷流（250 K）

对热流分布的影响。

图18为不同总压比逆向喷流下的温度云图，图19为

不同总压比逆向喷流下的壁面热流分布图。对于 III型激

波干扰，如图18（a）所示，引入逆向喷流导致激波干扰

位置相对上移，激波干扰类型变为类 II型，并在壁面形成

低温回流区，有效地降低了壁面热流的峰值。当总压比

较小时，如图18（a）所示，喷流在自由来流作用下，沿

着壁面向下发生偏折，并在喷流口附近形成低温回流区，

在壁面附近形成再附激波，引起壁面热流峰值的上升，

产生的壁面热流峰值约为基准值的 1.81倍。随着总压比

的进一步增大，如图18（b）所示，喷流口下端回流区面

积增大，再附激波上移到壁面约 2°左右，产生的壁面热

流峰值有所降低，约为基准值的0.6倍。当总压比增大到

PR=0.20时，喷流口上下壁面均产生回流区，回流面积增

大，上半部分的再附激波被推离物面；随着总压比的进

一步增大，壁面热流峰值进一步降低，在PR=0.30时，热

流峰值达到最低，约为基准值的0.46倍。

对于 IV型激波干扰，在相互干扰的局部区域形成超

声速“喷流”直接冲击壁面，引起壁面热流、压力急剧

上升；而 III型激波干扰是由于干扰产生的剪切层撞击壁

面引起壁面热流、压力升高，III型激波干扰的传热放大

系数远低于 IV型激波干扰。因此，逆向喷流对 IV型激波

干扰壁面热流峰值的降热效果最强，当总压比PR取 0.30

时，壁面热流峰值相对于无喷流时约降低81.25%。

对于前体激波与唇口弓形激波形成的V型激波干扰，

逆向喷流的引入把V型激波干扰转变为 IV型激波干扰。此

时在相互干扰的局部区域形成超速“喷流”、激波、膨胀

波及剪切层结构，虽然逆向喷流的引入在壁面形成低温回

流区，使得产生的超速“喷流”并未直接冲击壁面，但产

生的强剪切层也引起局部热流的增大，壁面热流反而上

升。同时，壁面热流峰值随着总压比的增大，呈现先增大

后减小的趋势，在总压比PR取0.3时，壁面热流峰值达到

最低为1.63倍，但仍比无逆向喷流情况下有所上升。

图 16　不同总压比下弓形激波脱体距离对比

Fig.16　Comparison of bow shock detachment distance under 

different total pressure ratios

(e) PR=0.30
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图 15　不同总压比下马赫数等值线图

Fig.15　Contour map of Mach number at different total pressure ratios
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上述逆向喷流温度为低温状态（295 K），而图 20展

示了针对 IV 型激波干扰，引入高温逆向喷流（1812 K）

时，不同总压比下壁面热流变化。结果表明，高温喷流

仍可显著降低 IV型激波干扰导致的壁面热流峰值，且降

热效果随喷流总压比提高而增强。这是由于高温喷流与

低温喷流均能改变流场结构，使 IV型激波干扰转变为Ⅲ

型激波干扰，从而降低传热系数。

本节针对于对Ⅲ、Ⅳ型激波干扰，系统对比不同总

压比喷流引入的减阻效应。图21展示了不同喷流比对Ⅲ、

Ⅳ型激波干扰的阻力系数变化。结果表明，对于阻力系

数而言，Ⅲ、Ⅳ型激波干扰在逆向喷流作用下阻力系数

变化趋势一致，并随总压比增大，阻力系数逐步减小。

这是因为喷流将弓形激波推离壁面，并在喷孔处形成低

温回流区，从而减小阻力。

从本节研究结果来看，高温喷流与低温喷流的引入，

均能将弓形激波推离物面，改变流场结构，从而改变激

波干扰类型，进而引起局部阻力与热流的变化，这是逆

向喷流实现降热与减阻的机理和原因。同时，研究结果

表明，逆向喷流对不同激波类型的降热影响有显著差异，

如逆向喷流会将Ⅴ型激波干扰转变为更为严重的Ⅳ型激波

干扰，这说明逆向喷流降热设计需要考虑具体的激波干

扰类型，在实际设计中可能还需要引入闭环控制才能更

好地发挥作用。

3.3　喷流对进气道性能的影响

为了进一步研究引入进气道唇口逆向喷流对进气道

性能的影响，选取进气道总压恢复系数与质量流量开展

分析。总压恢复系数是衡量总压损失的度量，其定义

如下

σ =
-
Po
-
P i

（1）

式中，σ为总压恢复系数，-Po为截面处平均总压，-
P i为远

场来流进口总压，截面处平均总压采用速度加权平均计

算得到，图22为计算进气道总压截面位置。

本文在Ⅳ型激波干扰下，分别计算无喷流和引入喷

流两种情况下的总压恢复系数，喷流总压比 PR 设定为

0.10、0.15、0.20、0.25、0.30。结果表明，在无喷流状态

下的总压恢复系数为0.288，引入喷流后总压恢复系数得

到显著增大，并且随着喷流总压比的增加，总压恢复系

(a) PR=0.10 (b) PR=0.15 (c) PR=0.20

(d) PR=0.25 (e) PR=0.30

Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0
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Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0 Ma 0 0.6 1.2 1.8 2.4 3.0 3.6 4.2 4.8 5.4 6.0

图 17　高温喷流不同总压比下马赫数等值线图

Fig.17　Contour map of Mach number at different total pressure ratios of high-temperature jets
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图 18　不同总压比下温度流线图

Fig.18　Temperature flow diagram at different total pressure ratios
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数逐渐提高。当喷流总压比PR达到0.30时，总压恢复系

数达到最高值0.43，相较于无喷流时提高约49%。

图 23展示了不同喷流总压比（PR=0，0.30）下总压

恢复系数对比（ɑ为飞行迎角）。在不同飞行迎角下，逆

向喷流的引入显著提升了总压恢复系数。尤其当飞行角

度为 4°时，唇口处发生Ⅳ型激波干扰，逆向喷流对总压

恢复系数提升幅度最大。因此，逆向喷流的引入能够有

效提高进气道总压恢复系数，进而改善飞行器进气道性

图 19　不同总压比下壁面热流分布图

Fig.19　Wall heat flow distribution under different total 

pressure ratio                                         

图 20　高温喷流在不同总压比下壁面热流图

Fig.20　Wall heat flux diagram of high temperature jet under 

different total pressure ratios

图 21　不同喷流比下阻力系数变化图

Fig.21　Variation of drag coefficient with different 

jet momentum ratios                   

总压恢复系
数计算位置

图 22　进气道总压计算截面位置示意图

Fig.22　Schematic diagram of total pressure calculation

positions in the intake cross section                          
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能。对进气道质量流量进行研究，本文在Ⅳ型激波干扰

情况下引入逆向喷流，并调整喷流总压比 （PR=0.10、

0.15、0.20、0.25、0.30）来研究喷流引入对进气道质量

流量的影响。进气道质量流量的计算位置与总压恢复系

数的计算位置一致。对于本文算例，计算结果表明，当

PR=0 （无喷流）时质量流量 Q 为 2.712 kg/s，引入喷流

后，质量流量得到提升，当总压比 PR为 0.25时，质量

流量 Q 达到最高值 2.813 kg/s。图 24 展示了不同喷流总

压比下进气道质量流量 Q 的对比图。在不同飞行角度

下，逆向喷流的引入使得进气道的质量流量得到提高，

尤其在飞行角度为4°时，流量提升尤为显著。这是因为

在飞行角度为4°时发生严重的Ⅳ型激波干扰，而喷流的

引入可将Ⅳ型干扰转为Ⅲ型干扰，从而减小了激波干扰

对气流的影响。因此，逆向喷流的引入能够在降低热流

的同时，还能提高进气道质量流量，提升飞行器进气道

性能。

4　结论

本文以类X-51飞行器唇口出现的极端热载荷问题为

研究对象，远场来流条件参照海拔 25 km高空大气环境，

采用数值模拟方法研究前体压缩激波与进气道唇口激波

干扰条件下的逆向喷流降热问题。数值计算结果表明，

逆向喷流在不同激波干扰下具有显著降热减阻效果。通

过研究，得出以下结论：

（1）通过改变飞行迎角，获得了前体压缩激波与进

气道唇口激波的典型干扰类型，揭示了迎角小幅变化对

激波干扰类型变化的显著影响，进而改变局部热流分布

情况。具体而言，当迎角从3.8°增至到4°时，激波干扰类

型从Ⅲ型变为Ⅳ型，导致局部热流峰值升至基准值的6.16

倍，这对飞行器热防护设计及控制提出了挑战。

（2）不同参数下逆向喷流对激波干扰的降热研究表

明，高温喷流与低温喷流的引入，均能将 IV型激波干扰

变为Ⅲ型激波干扰，这揭示了逆向喷流降热减阻的机

理：逆向喷流的引入会将唇口处弓形激波推离壁面，改

变了激波干扰位置和类型，进而改变局部阻力与热流分

布。可为逆向喷流在飞行器的热防护设计提供新的

视角。

（3）对于本文场景，唇口处逆向喷流会使得Ⅲ型激

波干扰转换为Ⅱ型，Ⅳ型激波干扰转换为Ⅲ型，而Ⅴ型则

转为更为严重的Ⅳ型。相同条件下，逆向喷流对Ⅳ型激

波干扰降热效果最明显，当总压比PR为0.30时，壁面热

流峰值与无喷相比降低 81.25%；相反，逆向喷流不但不

能改善V型激波干扰引起的高热流峰值，反而使其壁面

热流峰值有所上升，在总压比PR取0.30时，壁面热流峰

值达到最低的 1.63倍。因此，在工程应用中需针对飞行

场景进行合理设计，以提高热防护设计的适应性。

（4）本文研究结果表明，唇口逆向喷流的引入，会

减小进气道总压损失，与无喷流相比其总压恢复系数提

高 49%；同时使得质量流量达到最高 2.813 kg/s，这不仅

有利于提升进气道性能，而且可为提升进气道性能提供

理论支持。

图 23　不同喷流总压比下总压恢复系数对比图

Fig.23　Comparison of total pressure recovery

                  coefficient at different jet total pressures

图 24　不同喷流总压比下进气道质量流量对比图

Fig.24　Comparison of intake mass flow rate at different jet total

pressure rations                                                  
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Numerical investigation of Reverse Jet Heat Reduction under 

Forebody Shock Interactions on the Lip of Hypersonic Vehicles

Sun　Xincheng1, Xu　Chunguang1, Zhou　Lang1, Wang　Yuanjing2

1. School of Aeronautics and Astronautics, Sun Yat-sen University , Shenzhen 518107, China 

2. China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang 621000, China

Abstract:During the flight of high -speed aircraft, complex shock-shock interference phenomena occur, leading to a sharp 

increase in the heat flux in the wall area of the aircraft, which poses a huge challenge to the aircraft’s thermal protection 

system. To address the extreme aerodynamic heating problem caused by shock-shock interference, reverse jet is applied to 

the inlet lip of an X-51-like aircraft. A numerical simulation method is used to study the influence of the reverse jet at the 

inlet lip on the flow field structure and heat flux under the interference of the forebody shock. By changing the angle of 

attack of the incoming flow, the interference types of the forebody shock on the lip shock at different angles of attack and 

the influence laws on the lip flow field and heat flux distribution are obtained. Furthermore, the heat -reduction 

characteristics of reverse jets with different total pressure ratios under types III, IV, and V shock interferences are 

investigated.The results show that the change in the angle of attack will change the shock interference type at the lip. When 

the angle of attack changes from 3.8° to 4.0° , the interference type changes from type III to type IV. The reverse jet can 

convert type III shock interference into type-II-like and type IV shock interference into type-III-like, reducing the lip heat 

flux. For type V shock interference, the reverse jet will convert it into a more severe type-IV-like, resulting in an increase in 

the peak wall heat flux. The heat-reduction laws of the reverse jet at the inlet lip of the X-51-like aircraft at different angles 

of attack are obtained, and the action mechanism of the reverse jet under different shock interference types is clarified, 

which can provide support for the thermal protection design of the same type of aircraft. In addition, the research results 

show that the introduction of the reverse jet at the lip will reduce the total pressure loss of the inlet. Compared with the case 

without jet, the total pressure recovery coefficient is increased by 49%.At the same time, it increases the mass flow rate, 

which is beneficial to improving the performance of the inlet.

Key Words： high-speed vehicle； numerical simulation； reverse jet； shock/shock interactions； thermal protection
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